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Beschr ibung 

[0001] Die Erfindung betriffi ein Verfahren zur Herstel- 
lung von Flugkorpern oder Flugkorperkomponenten. 
[0002] Ein solches Verfahren ist aus der EP 0 541 91 7 
A bekannt. 

[0003] An Flugkorpern, die sich mit sehr hoher Ge- 
schwindigkeit in der bodennahen Atmosphare bewe- 
gen, treten an exponierten Stellen, wie Kanten, Ecken 
und Spitzen wegen der aerodynamischen Aufheizung 
Oberflachentemperaturen von uber 1700 °C auf. Sehr 
hohe Temp e rat uren von uber 2500 °C treten an Bautei- 
len von Flugkorpermotoren auf, deren Festtreibstoffe 
teilweise mit Temperaturen von uber 3500 °C verbren- 
nen. Die betroffenen Bauteile sollen auch bei diesen 
Temperaturen noch uber hinreichende Strukturfestig- 
keit und Funktionalitat verfugen, um die Gesamtmission 
des Flugobjektes erfolgreich zu beenden. Bisher wurde 
die Strukturf estigkeit der meist metallischen Bauteile im 
Hochtemperatureinsatz durch Verwendung hochtem- 
peraturbestandiger Metalle und Metallegierungen, Kuh- 
lung und thermische Isolierung realisiert. Diese 
MaGnahmen sind aufwendig, teuer und erfordem in al- 
ien Fallen zusatzliches Gewicht zur Erfullung der Auf- 
gabenstellung. Zusatzliches Gewicht ist bei mobilem 
Gerat, insbesonderebei Flugkorpern, nachteilig, sodaG 
nach gewichtsreduzierten Losungen gesucht werden 
muG. 

[0004] Bei einer bekannten Ausfuhrungsform eines 
Flugkorpers bestehen die Bugspitze, feste Flossen oder 
bewegliche Ruder bzw. Fins, Strahlruder, Schubdusen 
und Dusenhalseinsatze, Brennkammerauskleidungen, 
Heckkonus, Gitterflugel, Fluidikelemente und das Ra- 
dom aus verschiedenen Metallen und Metallegierun- 
gen. Dabei sind diese Flugkorperkomponenten die ther- 
misch und mechanisch hochstbelasteten Bauteile des 
Flugkorpers. 

[0005] Aufgrund der genannten hohen Temperaturen, 
hohen mechanischen Belastungen und hohen Drucke 
muG man bei der heutigen Auslegung dieser Flugkor- 
perkomponenten hoch hitzebestandige Metalle oder 
Metallegierungen (z.B. Wolfram, Molybdan, Inconnel) 
mit hoher mechanischer Festigkeit und Temperaturbe- 
standigkeit verwenden. Da diese temperaturbestandi- 
gen Metalle und Legierungen schon ab etwa 800 °C un- 
ter Festigkeitsverlust erweichen, muG zusatzlich aktiv 
gekuhlt werden. Ein weiterer gravierender Nachteil der 
Flugkorperkomponenten aus Metall ist ihr hohes Ge- 
wicht, welches die Beschleunigung und Geschwindig- 
keit von Flugkorpern einschrankt. 
[0006] Der Erfindung liegt die Aufgabe zugrunde, 
Flugkorper oder Flugkorperkomponenten wie kerami- 
sche Bugspitzen. feste Flossen oder bewegliche Ruder 
[Fins], Strahlruder, Schubdusen und Dusenhalseinsat- 
ze, Brennkammerauskleidungen, Heckkonus, Gitterflu- 
gel, Fluidikelemente und Radome oder Teilkomponen- 
ten aus diesen fur Flugkorper mit hoher Temperatur- 
Druck- und Abriebfestigkeit, Erosionsbestandigkeit, 



niedriger Dichtebzw. niedrigem Gewicht, hoher Warme- 
leitfahigkeit, niedriger Warmeausdehnung bei einer na- 
hezu unbegrenzten Geometrie- und Formenvielfalt zu 
schaffen. 

5 [0007] Diese Aufgabe wird gelost durch die Merkmale 
des Verfahrens Anspruchs 1. 

[0008] Bugspitze 1 , feste Flossen 2 oder bewegliche 
Ruder [Fins] 3, Strahlruder 4, Schubdusen oder Dusen- 
halseinsatze 5, Brennkammerauskleidungen 6, Heck- 

10 konus 7, Gitterflugel 8, Fluidikelemente 9 und Radome 
1 0 oder Teilkomponenten aus diesen bestehen also aus 
einer faserverstarkten Keramik oder aus Kombinatio- 
nen verschiedener faserverstarkter Keramiken und bil- 
den nach der Infiltration eine monolith ische Struktur. 

15 Insgesamt erhoht sich die Temperaturbestandigkeit bei 
gleichzeitiger Gewichtsreduzierung dieser Flugkorper- 
komponenten. 

[0009] Es wurde gefunden, daG C/SiC und/oder C/C 
und/oder SiC/SiC uber hervorragende Festigkeitsei- 

20 genschaften bis zu hohen Temperaturen verf ugt, die ei- 
nen Einsatz auch unter schweren Bedingungen ermog- 
lichen. Hinzu kommt neben einer geringen Dichte hohe 
VerschleiGf estigkeit, Oxidationsbestandigkeit sowie, 
neben der ausgezeichneten Temperaturbestandigkeit, 

25 eine hohe Temperaturwechselbestandigkeit. 

[0010] Dabei ist es insbesondere bei Oberflachenver- 
siegelung besonders gas- und flussigkeitsdicht. 
[0011] Besonders hervorzuheben sind die groGe 
Geometrie- und Formenvielfalt bei gleichzeitig niedri- 

30 gem Gewicht, sowie die hervorragende Temperaturfe- 
stigkeit und hohe bzw. einstellbare Warmeleitfahigkeit, 
die entsprechend niedrige Kuhlleistungen ermoglichen. 
In bestimmten Flugkorpern kann aufgrund der hohen 
Temperaturf estigkeit von C/SiC und C/C und SiC/SiC 

35 ganz auf eine Kuhlung oder thermische Isolierung ver- 
zichtet werden. 

[0012] Man unterscheidet C/SiC und C/C undSiC/SiC 
mit kontinuierlicher Faserverstarkung sowie kurzfaser- 
verstarktes C/SiC und C/C und SiC/SiC. Das erstge- 

40 nannte Material aus C/SiC oder C/C oder SiC/SiC, das 
laminiert, gepreGtodergewtckelt werden kann, zeichnet 
sich durch besonders hohe Festigkeit und besonders 
niedrige Dichte aus. Zur Erhohung der Oxidationsbe- 
standigkeit kann mit einer Oberflachenversiegelung ge- 

45 arbeitet werden. Vorzugsweise werden dafur Schutz- 
schichten aus Siliciumcarbid und/oder Siliciumdioxid 
und/oder Molybdandisilizid auf die Bauteiloberflachen 
aufgebracht. Letztere ist bei kurzfaserverstarktem 01 
SiC uberflussig, da das Material besonders oxidations- 

50 und korrosionsbestandig ist. Auch verfugt es uber eine 
extrem gute Warmeleitfahigkeit und zeichnet sich durch 
besonders hohe Thermoschockf estigkeit aus. Es eignet 
sich vor alien Dingen fOr eine mechanische Bearbeitung 
im GrOnzustand. Dabei konnen aus C/SiC-Rohlingen 

55 und/oder C/C-Rohlingen Bugspitzen 1, feste Flossen 2 
oder bewegliche Ruder [Fins] 3, Strahlruder 4, Schub- 
dusen oder Dusenhalseinsatze 5, Brennkammeraus- 
kleidungen 6, Heckkonus 7, Gitterflugel 8, Fluidikele- 
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mente 9 und Radome 1 0 Oder Teilkomponenten aus die- 
sen in beliebiger Geometrie aus einem Stuck oder aus 
verschiedenen Einzelsegmenten durch mechanische 
Bearbeitung leicht geformt werden. 
[0013] Vorteilhafterweise sind die Einzelsegmente 
der Bugspitze 1 , festen Flossen 2 oder beweglichen Ru- 
der [Fins] 3, Strahlruder 4, Schubdusen und Dusenhal- 
seinsatze 5, Brennkammerauskleidungen 6, Heckko- 
nus 7, Gitterflugel 8, Fluidikelemente 9 und der Radome 
1 0 oder Teilkomponenten aus diesen mit Siliciumcarbid 
und/oder Kohlenstoff und/oder Silicium zusammeninfil- 
triert oder zusammensiliziert, um die gewunschte mo- 
nolithische Struktur zu geben. Diese Konstruktion eig- 
net sich insbesondere fur C/SiC oder C/C oder SiC/SiC 
mit Kurzfaserverstarkung, wobei die Einzelsegmente 
vor dem Zusammensilizieren bzw. Infiltrieren mecha- 
nisch bearbeitet werden. Eine derartige Flugkorperkom- 
ponente 1-10 kann ohne weiteres auch mit Befesti- 
gungselementen wie z.B. Schrauben oder Bolzen oder 
Flanschen, vorzugsweise aus C/SiC und/oder C/C und/ 
oderSiC/SiC, verbunden werden. AuBerdem konnen in 
die Flugkorperkomponenten 1-10 durch mechanische 
Bearbeitung im Grunzustand Kuhlkanale und/oder Aus- 
nehmungen mit runden, rechteckigen oderschlitzformi- 
gen Querschnitt eingebracht werden. 
[0014] Das erfindungsgemaGe Verfahren sieht eine 
Gestaltung der Flugkorperkomponenten 1-10 in Hybrid- 
und Segmentbauweise vor. Durch mechanische Bear- 
beitung von Rohkorpern und Teilsegmenten, die vor- 
zugsweise aus C/SiC und/oder C/C und/oder SiC/SiC 
oder aus geeigneten Kombinationen mit kontinuierlicher 
Faserverstarkung und/oder Kurzfaserverstarkung be- 
steht und durch die anschlieGende Infiltration mit Silici- 
um und/oder Siliciumcarbid und/oder Kohlenstoff dieser 
Einzelsegmente werden monolithische Flugkorperkom- 
ponenten in Hybridbauweise ausgebildet. 
[0015] Die Innenwand der Flugkorper oder die ther- 
misch hochbelasteten Stellen der Flugkorper kann in 
geeigneter Weise mit C/SiC- oder C/C- oder SiC/SiC- 
Segmenten ausgekleidet werden und mittels Kuhlung 
uber Kuhlkanale und/oder mit einem Isolationsmaterial, 
vorzugsweise aus C/SiC oder C/C oder SiC/SiC oder 
aus Kohlenstoffaserfilzen oder Graph itfolie oder Kom- 
binationen aus diesen, das die Temperatur- und Druck- 
belastung der metal lischen Flugkorperstruktur soweit 
wie moglich reduziert, versehen sein und zu einer mo- 
nolithischen Flugkorperkomponente 1-10 zusammensi- 
liziert werden. Die lsolationswerkstoffe konnen auch un- 
ter Zwischenschaltung von Abstandshaltern, vorzugs- 
weise aus C/SiC oder C/C oder SiC/SiC, mit den Flug- 
korperkomponenten 1-10 aus C/SiC und/oder C/C mit- 
einander verbunden werden, um die gewunschte mo- 
nolithische Struktur zu ergeben. 
[0016] Vorteilhafterweise kann die Dichte und Porosi- 
tat des C/SiC- und/oder des C/C- und/oder SiC/SiC-Ma- 
terials wahrend der Infiltration oder Silizierung durch die 
Zugabemenge an Silicium, Kohlenstoff oder Silicium- 
carbid eingestellt werden, sodaG das C/SiC und/oder C/ 



C und/oder SiC/SiC mit hoher Dichte und geringer Po- 
rositat als thermomechanische Tragstruktur und/oder 
Auskleidung und das C/SiC und/oder C/C und/oder SiC/ 
SiC mit niedriger Dichte bzw. hoher Porositat als War- 
s meisolierung eingesetzt werden kann. Dabei konnen 
auch Dichte- und Porositatsgradienten uber der Wand- 
starke der Flugkorperkomponenten 1-10 eingestellt 
werden. 

[0017] Durch die Gas- und Flussigkeitsdichtigkeit der 

10 C/SiC- und/oder C/C-Materialien konnen in die metalli- 
sche Flugkorperstruktur auch offene Kuhlkanale einge- 
arbeitet werden, die beim Einsetzen der C/SiC- und/ 
oder C/C-Teile und/oder SiC/SiC-Teile geschlossen 
werden. Die Flugkorperkomponente 1-10 wird je nach 

15 verwendetem System aus C/SiC- und/oder C/C- und/ 
oder SiC/SiC-Einzelsegmenten gefertigt, die anschlie- 
Gend zu einer monolithischen Struktur mit Kohlenstoff 
und/oder Silicium und/oder Siliciumcarbid zusammen- 
infiltriert und/oder zusammensiliziert werden oder man 

20 fertigt die Flugkorperkomponenten 1-10 aus einem 
Stuck, vorzugsweise durch mechanische Bearbeitung 
einesC/SiC- und/oder C/C- und/oder SiC/SiC-Roh lings. 
Diese C/SiC- und/oder C/C-Teile und/oder SiC/SiC-Tei- 
le konnen auch die Kuhlkanale (falls notwendig) oder 

25 Ausnehmungen bereitstellen, um die Warme abzu- 
transportieren. Der C/SiC- und/oder C/C-K6rper und/ 
oder SiC/SiC-K6rper 1 -1 0 und die metallische Flugkor- 
perstruktur sind mit geeigneten Verbindungselementen 
wie z.B. Bolzen-, Schraub- oder Flanschverbindungen, 

30 vorzugsweise aus C/SiC und/oder C/C und/oder SiC/ 
SiC, miteinander zu verbinden. Moglich keiten hierzu 
sind in den Bildern 2 bis 9 gezeigt. 
[0018] Die Erfindung wird im folgenden, anhand be- 
vorzugter Ausf uhrungsbeispiele im Zusammenhang mit 

35 den beiliegenden Zeichnungen, naher erlautert. Durch 
den Einsatz von Flugkorperkomponenten 1-10 aus fa- 
serve rstarkter Keramik (C/SiC und/oder C/C und/oder 
SiC/SiC) kommt es zu einer erheblichen Gewichtsredu- 
zierung im Vergleich zu metallischen Flugkorperkompo- 

40 nenten. Durch die Hochtemperaturfestigkeit von C/SiC 
und/oder C/C und/oder SiC/SiC kann auf die Kuhlung 
ganz oderteilweise verzichtet werden. Das erfindungs- 
gemaGe Verfahren erlaubt jegliche Geometrie- und Gro- 
Benvariationen bei den Flugkorperkomponenten 1-10. 

45 [0019] In Bild 1 ist ein Flugkorper nach derzeitigem 
Stand der Technik dargestellt. Aufgrund der hohen Tem- 
peratur- und Druckbelastung kommen derzeit z.B. nur 
warmfeste Metalle und Metallegierungen mit hoher 
Dichte infrage, die aufgrund ihrer relativ geringen Tem- 

50 peraturfestigkeit gekuhlt werden mussen. Neben diesen 
thermomechanischen Anforderungen mussen die me- 
tallischen Werkstoffe auch alien Anforderungen bezug- 
lich Korrosion, Bearbeitung, Oberflachengute und 
SchweiGbarkeit genugen. 

55 [0020] In Bild 2 ist eine Bugspitze 1 und ein Radom 
10 eines Flugkorpers dargestellt. Die Bugspitze wird be- 
sonders durch hohe Drucke und hohe Temperaturen be- 
ansprucht. Durch den Einsatz von faserve rstarkter Ke- 
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ramik kann das Gewicht der Bugspitze urn mindestens 
1 kg im Vergleich zu einer metallischen Bugspitze redu- 
ziert werden. 

An Radomen treten Beanspruchungen durch hohe 
Drucke und hohe Temperaturen auf. Zusatzlich ist bei 
Radomen eine erhdhte Radardurchlassigkeit und Ober- 
flachengenauigkeit (z.B: durch Schleifbarkeit) sowieder 
Aufbau unterschiedlicher Wandstarken erforderlich. 
[0021] In Bild 3 sind die Stabillsierungsfins bzw. fe- 
sten Flossen 2 und der Heckkonus 7 eines Flugkor- 
pers dargestellt. 

An den festen Flossen treten vor allem Beanspruchun- 
gen durch hohe Langs- und Querbeschleunigungskraf- 
te und durch hohe Temperaturen auf. Der Heckkonus 7 
eines Flugkorpers wird durch hohe Drucke und hohe 
Temperaturen beansprucht und dient zur Stabilisierung 
des Flugkorpers. Der Einsatz von faserverstarkter Ke- 
ramik fuhrt am Heckkonus zu einer Gewichtserspamis 
von 3 kg. 

[0022] In Bild 4 sind bewegliche Ruder bzw. Fins 3 
und GItterflugel 8 dargestellt. An den beweglichen Ru- 
dern bzw. Fins 3 treten Beanspruchungen durch hohe 
Langs- und Querbeschleunigungskrafte und durch ho- 
he Temperaturen auf. Sie dienen als aerodynamische 
Lenkhilfe. Auch an den GitterflOgeln 8 treten Beanspru- 
chungen durch hohe Langs- und Querbeschleuni- 
gungskrafte und durch hohe Temperaturen auf. Sie die- 
nen sowohl als aerodynamische Lenkhilfe als auch zur 
Erhaltung der Stabilitat des Flugkorpers. Der Gitterflu- 
gel sieht aus wie ein am Heck des Flugkorpers ange- 
brachter schmaler FuBabstreifer, dessen Offnungen in 
Flugrichtung stehen und um die Langsachse gedreht 
werden kann. 

[0023] In Bild 5 sind die erfindungsgemaBen Strahl- 
ruder 4 abgebildet. Eine Beanspruchung durch hohe 
Querkrafte, Temperaturen und Abrasion durch Abgase 
und Feststoffteilchen (z.B. Al 2 0 3 -Partikeln) muB bei der 
Auslegung von Strahlrudern berucksichtigt werden. Der 
Einsatz von Strahlrudern im Abgasstrahl dient als zu- 
satzlich e Lenkhilfe wahrend der Antriebsphase des 
Flugkorpers. Strahlruder, die im hinteren Bereich einer 
Raketenduse direkt im Abgasstrahl zur Strahlumlen- 
kung eingebaut sind, unterliegen extrem hohen thermo- 
mechanischen Beanspruchungen durch die heiBen, re- 
aktiven Verbrennungsgase und den hohen Querkraften. 
Thermoschockbestandigkeit und ein gutes Abrasions- 
verhalten gegenuber Feststoffteilchen, wie z.B. Al 2 0 3 
und RuB, werden bei Strahlrudern zusatzlich gefordert, 
da Strahlruder je nach Motortyp und Treibstoffart Gas/ 
Teilchenstromungen mit Temperaturen von 2500 °C 
plotzlich ausgesetzt sein konnen. 
[0024] In Bild 6 sind eine Schubduse 5 und die typi- 
sche Ausfuhrungsform der erfindungsgemaBen Brenn- 
kammerauskleidung 6 dargestellt. 
[0025] Die Schubduse wird durch extrem hohe Druk- 
ke und Temperaturen beansprucht. Oft besitzen die 
Triebwerke von Flugkorpern fur die einzelnen Schub- 
phasen (Auswurf-, Beschleunigungs- und Marschpha- 



se) mehrere und unterschiedlich viele Schubdusen. 
[0026] In Bild 7 sind typische Fluidikelemente 9 ab- 
gebildet, die als Querschubsteuerungen eingesetzt 
werden. 

5 Das erfindungsgemaBe Verfahren sieht vor, daB man 
die Schubduse und/oder den Dusenhals und/oder die 
Brennkammer mit C/SiC- und/oder C/C-Segmenten 
und/oder SiC/SiC-Segmenten auskleidet. Die Innen- 
wande der Flugkorper sind aus C/SiC- und/oder C/C- 

10 und/oder SiC/SiC-Einzelsegmenten gestaltet. Die C/ 
SiC- und/oder C/C- und/oder SiC/SiC-Segmente sind 
so zu gestalten, daB die Teilungsschlitze, die unter ho- 
hem Druck und hoher Temperatur stehenden Gase 
nicht zur metallischen Flugkorperstruktur durchgelas- 

1S sen werden. Die C/SiC- und/oder C/C-Teile und/oder 
SiC/SiC-Teile konnen der Innenkontur des Flugkorper- 
motors angepaBt werden und ermoglichen so eine geo- 
metrische Vereinfachung der Flugkorperstruktur. 
[0027] Das Verfahren sieht vor, daB man die C/SiC- 

20 und/oder C/C- und/oder SiC/SiC-Einzelsegmente fur 
die Flugkorperkomponenten (1-10) aus C/SiC- und/ 
Oder C/C- und/oder Si C/SiC-Rohlin gen mechanisch be- 
arbeitet und vor der Montage in die Flugkorperstruktur 
zu einer monolithischen Struktur zusammensiliziert. 

25 [0028] In den Beispielen kann die Kuhlung (falls not- 
wendig) wahlweise uber das Einbringen von KGhlkana- 
len Oder Ausnehmungen in die C/SiC- und/oder C/C- 
und/oder SiC/SiC-Struktur oder die Isolation mit Kohlen- 
stoffilzen oder Graphitfolie oder C/SiC oder C/C oder 

30 SiC/SiC oder Kombinationen aus diesen erfolgen. Die 
Kuhlung mit Kuhlkanalen kann wahlweise je nach An- 
forderung in der Flugkorperstruktur am Ubergang Metall 
zu C/SiC und/oder C/C und/oder SiC/SiC oder im C/SiC- 
und/oder C/C- und/oder SiC/SiC-Teil selbst erfolgen. Es 

35 ist auch eine Kombination aus beiden Teilen vorgese- 
hen. 



Patentanspruche 

40 

1. Verfahren zur Herstellung von thermisch und me- 
chanisch hochbelasteten Flugkorpern oder Flug- 
korperkomponenten mit folgenden Schritten: 

45 a) Fertigen von Rohlingen aus faserverstarkter 

gruner Keramik, namltch kohlenfaserverstark- 
tem Siliciumcarbid (C/SiC) und/oder kohlen- 
stoffaserverstarktem Kohlenstoff (C/C) und/ 
oder siliciumcarbidfaserverstarktem Silicium- 

so carbid (SiC/SiC); 

b) Ausformen und mechanisches Bearbeiten 
der Keramikrohlinge im Grunzustand entspre- 
chend den Teilegeometrien des Flugkorpers 
oder der Flugkorperkomponenten; 

55 c) Gemeinsame Infiltration oder gemeinsames 

Silizieren der Rohlinge mit Silicium und/oder 
Siliciumcarbid und/oder Kohlenstoff zum Erhalt 
einer monolithischen Verbundstruktur, wobei 
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die zusammengefugten Rohlinge die Gesamt- 
form des Flugkorpers Oder der jeweiligen Flug- 
korperkomponente bilden. 

2. Verfahren nach Anspruch 1 , 
dadurch gekennzeichnet, 

daG die Dichte und Porositat des S/SiC- und/oder 
des C/C- und/oder SiC/SiC- Mate rials wan rend des 
Schrittes der Infiltration oder Silizierung durch die 
Zugabemenge von Silicium, Kohlenstoff und/oder 
Siliciumcarbid eingestellt wird, so da(3 sich eine 
Tragstruktur mit einerseits hoher Dichte und gerin- 
ger Porositat als Tragteil und/oder Auskleidung und 
mit andererseits niedriger Dichte und hoher Porosi- 
tat als Warmeisolierung ergibt. 

3. Verfahren nach Anspruch 1 , 
dadurch gekennzeichnet, 

da(3 in die Keramikrohlinge durch mechanisches 
Bearbeiten Kuhlkanale eingebracht Oder einge- 
formt werden. 



Claims 

1. Process for manufacturing missiles or missile com- 
ponents subjected to high thermal and mechanical 
loading, with the following steps: 

a) producing blanks from fibre-reinforced green 
ceramic, namely carbon-fibre-reinforced sili- 
con carbide (C/SiC) and/or carbon-fibre-rein- 
forced carbon (C/C) and/or si I icon -carbide-fi- 
bre-reinforced silicon carbide (SiC/SiC); 

b) shaping and machining of the ceramic blanks 
in the green state to correspond to the geome- 
try of the parts of the missile or the missile com- 
ponents; 

c) joint infiltration or joint silicon ization of the 
blanks with silicon and/or silicon carbide and/ 
or carbon to obtain a monolithic composite 
structure, the joined-together blanks forming 
the overall form of the missile or of the respec- 
tive missile component. 

2. Process according to Claim 1 , characterized in that 
the density and porosity of the S/SiC [sic] and/or the 
C/C and/or SiC/SiC material is set during the infil- 
tration or siliconization step by adding an amount of 
silicon, carbon and/or silicon carbide, so that there 
is obtained a supporting structure with on the one 
hand high density and low porosity as a supporting 
part and/or lining and with on the other hand low 
density and high porosity as thermal insulation. 

3. Process according to Claim 1 , characterized in that 
cooling channels are made or formed into the ce- 
ramic blanks by machining. 



R v ndications 

1. Proc6d6 pour la fabrication de missiles ou de com- 
posants de missiles soumis a de fortes sollicitations 

5 thermiques et mecaniques, comprenant les phases 
suivantes : 

a) fabrication d'ebauches en ceramique crue 
renforcee par des fibres, a savoir carbure de 
10 silicium renforc6 par des fibres de carbone (C/ 

SiC) et/ou carbone renforce par des fibres de 
carbone (C/C) et/ou carbure de silicium renfor- 
ce par des fibres de carbure de silicium (SiC/ 
SiC) ; 

15 b) mise en forme et traitement m^canique des 

ebauches en ceramique a I'etat cru en fonction 
des geometries partielles du missile ou des 
composants du missile ; 
c) infiltration commune ou enrich issement com- 
20 mun au silicium des ebauches par du silicium 

et/ou carbure de silicium et/ou carbone pour 
obtenir une structure composite monolithique, 
les ebauches rSunies formant la forme d'en- 
semble du missile ou des composants respec- 
ts tifs du missile. 

2. Proced6 suivant la revendication 1, caract6ris6 en 
ce que la masse volumique et la porosit6 du mate- 
riau C/SiC et/ou C/C et/ou SiC/SiC sont regie es 

30 pendant la phase d'infi It ration ou d'enrichissement 
au silicium par la quantite additionnelle de silicium, 
de carbone et/ou de carbure de silicium, de sorte 
qu'il en resulte une structure porteuse ayant d'une 
part une masse volumique elev6e et une faible po- 
35 rosit6 comme partie porteuse et/ou revStement, et 
ayant d'autre part une faible masse volumique et 
une porosite elevee comme isolation thermique. 

3. Proceed suivant la revendication 1, caracterise en 
40 ce que des conduits de refroidissement sont prati- 
ques ou conformes par traitement m^canique dans 
les ebauches en ceramique. 
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